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Abstract 
The Counter Rotating Axial Fan Turbojet Engine is considered as the propulsion engine 
for the subscale supersonic unmanned plane, because of its aerodynamic and structural 
advantages. In the present study, the numerical design and analysis of counter rotating fan 
are conducted by Streamline Curvature Method ( SCM ). At same time, the two staged 
counter rotating turbine is also numerically designed and its aerodynamic performances are 
evaluated by CFD. 
We discussed the system integration of this type of engine based on the results of the 
analyses of the engine elements 





m 程度の機体に、ファン直径 200 mm 以下、推力 140
























































気流量と圧力比をそれぞれ 3.6 kg/sec、3.2 となり、
ファン径を 175mm となった。この反転軸流ファン
全体の圧力比を、第１段ファンと第２段ファンでそ
れぞれ 1.87 と 1.70 と配分させ、回転数は、それぞ
れ 48000 rpm、第２段ファンは反対方向に 40000 rpm
と設定した。これらの回転数は、第１段ファン、２
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Diffusion Factor of 1st Fan
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翼(Multiple Circular Arc, ＭCA )を採用した。











2.8 2.9 3.0 3.1 3.2 3.3 3.4 3.5 3.6 3.7 3.8






















3.0 3.1 3.2 3.3 3.4 3.5 3.6 3.7 3.8








































ト Fine Turbo により CFD 解析を行った。本解析で
はVan Leerの制限関数と SymmetricTVDスキームに
よる二次精度上流差分モデルを組み合わせ解析を






格子幅は y+ が 1 以下から 3 の範囲に収まるように
与えている。流入面での境界条件を地上静止状態
（101.325 kPa, 288.15 K）に設定し、流出面の背圧を
任意に変化させることで、圧縮機の流量変化を模擬












































































解析を行った。図 10 からブレード根元の最大 Von 
Muses 応力値は 310MPa であった。この値は
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